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摘要：为了保证高温升燃烧室火焰筒壁温，进行了多斜孔冷却火焰筒燃烧性能试验。通过对多斜孔冷却火焰筒和常规气膜冷

却火焰筒的试验对比，研究了多斜孔冷却火焰筒的燃烧性能。研究结果表明：与常规气膜冷却火焰筒相比，多斜孔冷却火焰筒具有

冷却空气量少、火焰筒壁温低和温度梯度小等优点；采用了多斜孔冷却方式的火焰筒，其温度场、燃烧效率、火焰筒壁温和慢车贫油

熄火油气特性等燃烧性能均达到或超过了常规气膜冷却火焰筒的水平。
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Experimental Study on Combustion Performance of Multiple Incline Holes Cooling Flame Tube
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Abstract: In order to guarantee flame tube wall temperature of high temperature rise combustor袁 the influence of the multiple incline

holes cooling flame tube on combustor performance was investigated. This paper studied the combustion performance of the multiple incline
holes cooling flame tube and the conventional film cooling flame tube. The results show that the multiple incline holes cooling flame tube
has many merits袁 such as less cooling air袁 lower flame tube wall temperature and smaller temperature gradient袁compared with the
conventional film cooling flame tube. The results also show that the combustion performance of the multiple incline holes cooling flame tube
match or exceed the conventional film cooling flame tube, including the combustor exit temperature profile袁 the combustion efficiency袁 the
flame tube wall temperature and the idle blowout characteristics.
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0 引言

在航空发动机燃烧室中，燃油通过喷雾装置喷射

进入火焰筒，油雾汽化后与高温高压空气发生剧烈的

化学反应，最高的燃气温度可达 2450 K左右，这时火

焰筒壁面要承受很高的对流和辐射热负荷。在如此苛

刻的条件下要维持火焰筒壁温以及温度梯度不能过

大，以确保火焰筒能够可靠的工作和具有足够长的使

用寿命，是航空发动机燃烧室设计面临的严峻挑战。

军用和民用航空发动机燃烧室的发展趋势分别

是高温升和低污染。二者都需要大幅度提高用于参加

燃烧的空气分配比例，因此减少火焰筒的冷却空气分

配比例是必然趋势。而为了提高航空发动机的循环效

率，压气机的增压比和燃烧室进口空气温度将大幅度

提高，用于火焰筒冷却空气的品质下降。这些给火焰

筒冷却带来很大困难[1-3]。因此，火焰筒冷却技术在先

进航空发动机的发展中发挥着越来越重大的作用。

如何在更少的冷却空气量和更高的冷却空气温度下

可靠有效地冷却火焰筒是非常重要且迫切需要解决

的问题。近年来，发展了 1种多斜孔冷却技术，与常规

的气膜冷却相比，多斜孔冷却技术具有冷却空气量

少、火焰筒壁温低和温度梯度小等优点。但将该技术

应用于火焰筒时会出现很多新问题，需要开展对应的

应用研究。

本文以某型发动机燃烧室为研究平台，对比研究

了多斜孔冷却技术与常规气膜冷却技术在火焰筒上
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应用对燃烧性能的影响，为将多斜孔冷却技术应用于

航空发动机燃烧室提供了技术基础。

1 多斜孔冷却技术及其应用

多斜孔冷却又称全覆盖气膜冷却、致密微孔壁冷

却、开孔壁冷却等[4-8]，其原理是在火焰筒壁上打出大

量的倾斜小孔，冷却空气通过数量众多的倾斜小孔在

火焰筒壁的热侧形成全覆盖气膜。从传热学角度来

看，多斜孔冷却的换热特点有：（1）背部换热增强，冷

却孔进气抽吸火焰筒冷侧气体附面层；（2）冷却孔内

孔进口区域换热增强；（3）大量倾斜小孔使得换热面

积极大增加；（4）在火焰筒热侧形成全气膜保护。相对

于常规气膜冷却来说，多斜孔冷却的冷却孔密集得

多，孔径也小得多，在热侧形成的气膜更均匀，对火焰

筒壁面的覆盖更完全，从而明显地提高冷却效果，可

节省 40%的冷却气量，综合冷却效率可达 90%[9]。

国外对多斜孔冷却技术的研究开展较早，目前已

经得到实际应用。美国艾利逊公司在 ATDE 和

GMA500燃烧室上采用多斜孔冷却技术，总壁温梯度

是 50 ℃，表明有极大潜力延长火焰筒寿命 [4]；美国

GE公司在 GE90燃烧室上采用了多斜孔冷却技术，

在保证火焰筒壁温在材料的许用温度之内的前提下，

大大减少了所需的冷却空气量[10]；F414发动机燃烧室

由 F412和 F404发动机燃烧室发展而来，采用先进

的多孔气膜冷却方案，改进了气膜和核心流冷却，降

低了火焰筒的温度，减少了热梯度和裂纹[11-12]；M88发

动机的主燃烧室与加力燃烧室也都采用了多斜孔冷

却结构[12]；英国 RR公司研制的 RB715低污染轴向台

阶式燃烧室也采用了多斜孔冷却方式，其燃烧室需要

冷却的火焰筒面积比常规燃烧室的增加 15%，而该

发动机可用于冷却的气流量反而减少 15%[13-14]。

国内对多斜孔冷却技术的研究主要集中在基础

研究方面，对其应用研究较少。张勃等数值研究了多

斜孔冷却火焰筒和常规气膜冷却火焰筒的的流动换

热特性，发现采用多斜孔冷却方式后，火焰筒壁的冷

却效果得到强化，冷却空气量比常规气膜冷却火焰筒

的降低 23%[15]。

2 试验设备

燃烧性能试验主要在燃烧室综合性能试验器上

进行，主要由进气、排气、冷却气、燃料、冷却水、测量、

控制等系统组成，试验器

原理如图 1所示。

根据模化准则，燃烧

室的进口温度要求与发动

机真实状态一致，该温度

高于空压站来流温度，这

就需要对空气进行加温，目前采用间接加温和直接加

温相结合的方式，间接加温是将燃气通过回热器，利

用高温余热对进气换热加温，达到预热空气的目的，

其优点是不会改变空气的成分。直接加温是采用加温

燃烧室直接向来流空气中喷入燃油燃烧，来达到准确

的燃烧室进口温度。

燃烧室进口空气流量由安装在进气系统上的标

准喷嘴测量，通过测量流量喷嘴前压力、温度和喷嘴

前、后压差，利用该流量喷嘴的计算公式计算。燃烧室

进口气流总压、总温和静压在试验件上测量，利用压

力和温度受感部及压力变送器通过计算机进行采集

和处理。燃烧室出口燃气温度由安装在后测量段摆动

机构上的温度受感部测量。

出口测量段是 1个水、气双冷高温自动扫描检测

装置。旋转测量装置上布置 4支温度受感部，沿径向

有 5个测点，每个测点位于等环面的中心；温度受感

部沿周向通过转－停－转的方式测量 120个位置。

燃烧室综合性能试验器拥有 1套试验状态控制

及数据采集和处理系统，所有的测量信号经过 1次受

感部和转换器的转换后最终接入数据采集系统，能保

证试验状态的实时控制和所有试验数据的实时采集

和计算。

3 多斜孔冷却火焰筒试验件

多斜孔冷却火焰筒与常规气膜冷却火焰筒相比

仅火焰筒壁面的冷却孔的开孔方式不同。多斜孔冷却

火焰筒的冷却孔物理开孔面积与常规气膜冷却火焰

筒的相同。

根据火焰筒内、外壁的气流流动特点，对多斜孔

冷却火焰筒的内、外壁分别进行设计。其冷却孔分布

情况如图 2所示。火焰筒外壁冷却孔采用切向入射的

方式，冷却孔开孔方向与火焰筒内气流旋向一致，以

延长气膜寿命并形成良好的全气膜覆盖。火焰筒内壁

采用入射角 琢=20毅的方式。

图 1 试验器原理

加温器 空气流量计

进气
总管

消音塔

测量段 调压电动阀门试验段

电动阀门

回热器
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图 5 常规气膜冷却

火焰筒壁温

850 800 670 850 700 850 700 850

620 600 650 610 620 610 550 620 ℃

4 试验结果及分析

对多斜孔冷却火焰筒和常规气膜冷却火焰筒的

燃烧性能进行了对比试验，主要包括冷态流阻损失、

火焰筒壁温、慢车贫油熄火、燃烧室出口温度场及燃

烧效率试验。

4.1 冷态流阻损失试验

对装有多斜孔冷却火

焰筒和常规气膜冷却火焰

筒的燃烧室试验件分别进

行了冷态流阻损失试验，

试验结果如图 3所示。

从图中可见，装有多

斜孔冷却火焰筒的燃烧室

冷态流阻损失要大于装有常规气膜冷却火焰筒的燃

烧室的，说明多斜孔冷却火焰筒的实际流通面积要小

于常规气膜冷却火焰筒的。造成这一影响的原因是多

斜孔冷却方式的冷却孔的流量系数要小一些。

由冷态流阻损失试验结果可知，在后续的火焰筒

壁温、燃烧室出口温度场和慢车贫油熄火试验中，多

斜孔冷却火焰筒用于冷却火焰筒壁面的冷却空气量

要小于常规气膜冷却火焰筒的。

4.2 火焰筒壁温试验

在指定试验状态下，对多斜孔冷却火焰筒和常规

气膜冷却火焰筒进行了火焰筒壁温试验。火焰筒壁温

试验采用在火焰筒内、外壁的外表面喷涂示温漆的方

法来测定火焰筒壁面温度。

多斜孔冷却火焰筒的壁温试验结果如图 4所示。

从图中可见，在火焰筒进口位置附近，火焰筒壁温接

近燃烧室进口温度，火焰

筒壁的最高温度均可达到

约 850 ℃，低于火焰筒材

料的许用温度。通过对比

燃烧室出口温度分布和壁

温试验结果，发现火焰筒

壁温的热区与温度场热区的周向分布位置一致。

常规气膜冷却火焰筒的壁温试验结果如图 5所

示。与多斜孔冷却火焰筒壁温试验结果相比，2种火

焰筒壁面的最高壁温相同，但由于常规气膜冷却火焰

筒的最高壁温在火焰筒内部的气膜舌上（示温漆无法

喷涂），其最高温度比相同位置的火焰筒壁面温度高

出约 100 ℃。由此可知，多斜孔冷却火焰筒的最高壁

温要低于常规气膜冷却火焰筒的。通过对比还发现，

多斜孔冷却火焰筒的热区出现在主燃孔后，可以对其

进行局部冷却强化，这样火焰筒的最高壁温将大幅度

降低，其温度分布将非常均匀。多斜孔冷却火焰筒的

壁温梯度明显低于常规气

膜冷却火焰筒的，而壁温

梯度是影响火焰筒寿命的

关键因素，因此，采用多斜

孔冷却方式的火焰筒的使

用寿命更长。

根据冷态流阻损失试验结果可知，多斜孔冷却火

焰筒用于冷却的空气量要小于常规气膜冷却火焰筒

的。可见，多斜孔冷却方式优于常规气膜冷却方式。

4.3 慢车贫油熄火试验

在发动机慢车状态下，对装有多斜孔和常规气膜

冷却火焰筒的燃烧室试验件进行慢车贫油熄火试验，

试验结果见表 1。多斜孔冷却火焰筒的慢车贫油熄火

油气比略低于常规气膜冷却火焰筒的，二者的慢车贫

油熄火特性相差不大，都可以满足航空发动机慢车贫

油熄火油气比不大于 0.005的使用要求，并且有一定

裕度。

4.4 温度场及燃烧效率试验

在指定试验状态下，对装有多斜孔和常规气膜冷

却火焰筒的燃烧室试验件进行温度场和燃烧效率试

验，试验结果见表 2。

（a）外壁 （b）内壁

图 2 多斜孔冷却火焰筒

图 4 多斜孔火焰筒壁温

780 850 720 850 850 720 780 850

610 780 590 720 780 720 780 ℃

常规气膜冷却火焰筒

多斜孔冷却火焰筒

FAR

45.57

44.91

mf /（g/s）

10.42

10.60

ma /（kg/s）

0.00437

0.00424

表 1 慢车贫油熄火试验结果

常规气膜冷却火焰筒

多斜孔冷却火焰筒

TODF

0.253/0.250

0.256/0.255

浊/%
99.6/99.9

99.7/99.8

表 2 温度场及燃烧效率试验结果

图 3 多斜孔冷却燃烧室的

流阻损失

86



刁瑶朋等：多斜孔冷却火焰筒燃烧性能试验研究第 1期

由试验结果可知：装有多斜孔冷却火焰筒的燃烧

室出口温度分布系数为 0.25左右，与常规气膜冷却

火焰筒的大致相当，可以满足使用要求；燃烧效率在

99.5%以上，也满足要求。

由冷态流阻损失试验结果可知，多斜孔冷却火焰

筒的实际开孔面积小于常规气膜冷却火焰筒的，用于

冷却火焰筒的空气量更少，可以适当的增加掺混空气

量，进一步改善温度场情况。

5 结论

（1）多斜孔冷却具有冷却效率高、壁温梯度小、使

用寿命长等优点，是 1种非常先进的冷却技术。

（2）在冷却空气量减少的情况下，多斜孔冷却火

焰筒的壁温情况要优于常规气膜冷却火焰筒的，其慢

车贫油熄火特性、燃烧室出口温度场及燃烧效率与常

规气膜冷却火焰筒的大致相当，并且有进一步优化的

可能。

（3）多斜孔冷却方式可以作为常规气膜冷却火焰

筒的替代方案，具有较大发展潜力。
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